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Введение 
 
Проблема ресурса конструкций самолета является одной из основных в современной авиа-
ции. Особенно актуальной является проблема стареющих (длительно эксплуатируемых) самоле-
тов. К настоящему времени многие типы самолетов выработали проектные ресурсы (полеты, 
часы) и сроки службы (года). Но так как такие стареющие самолеты практически невозможно 
заменить новыми типами самолетов, то авиационные власти вынуждены продлевать ресурсы и 
сроки службы стареющих самолетов сверх проектных значений.  
Такая ситуация сложилась как в России, так и за рубежом (США, Европа). В России эксплу-
атируется порядка 70% отечественных гражданских самолетов, срок службы и ресурсы которых 
превышают в 1,5-2,5 раза проектные значения. Эти самолеты были выпущены в 60-е годы про-
шлого столетия. Проектировались они на срок службы 20-25 лет, а к настоящему времени сроки 
службы таких самолетов, как, например, Ил-18, Ан-12, составляют более 50 лет. Таких же сро-
ков службы достигли и зарубежные самолеты-аналоги, например, Локхид "Электра" и С-130 
соответственно. Американскому бомбардировщику В-52, созданному в конце 40-х – начале 50-х 
годов прошлого столетия, назначен срок службы порядка 80 лет. Следовательно, сроки службы 
некоторых типов самолетов будут достигать средней продолжительности жизни человека. 
Стареющими самолетами 
России являются самолеты, вы-
ход которых на авиалинии 
начался до 1974 года. Эти само-
леты имеют Аттестат о годности 
к эксплуатации, выданный в со-
ответствии с Нормами летной 
годности самолетов СССР, 3-е 
издание, НГЛС-3, 1987 г. К этим 
стареющим (аттестованным) 
самолетам относятся (рис. 1) 
[17]: Ил-18, Ил-62, Ил-76,        
Ту-134, Ту-154Б, Як-40, Ан-12, 
Ан-24, Ан-26, Ан-30, Ан-32. 
Созданный в 1992 году 
Авиарегистр Межгосударственного авиационного комитета не касается аттестованных самоле-
тов. Он выдает сертификат типа на основе Авиационных правил АП 25.571 следующим новым 
 
Рис. 1. Увеличенные ресурсы и сроки службы длительно 
эксплуатируемых транспортных самолетов России 
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самолетам: Ил-86, Ил-96, Ил-476, Ту-204, Ту-214, Ту-334, Як-42, Ан-72, Ан-74, Ан-124, Ан-140, 
Ан-148, Ан-158. 
Методология и опыт обеспечения безопасности эксплуатации конструкций стареющих са-
молетов СССР и России опубликованы в работах [1-7]. 
Проблема старения зарубежных самолетов решалась в два периода, разделенных 1988 го-
дом, когда произошла катастрофа самолета Боинг-737-200 компании Алоха. Обзоры методов 
решения задач стареющих зарубежных самолетов в эти два периода приведены в технических 
информациях ЦАГИ по материалам иностранной печати [8] и [9] соответственно. 
За рубежом стареющими считаются самолеты, срок службы которых превышает 15 лет.     
За этот период могут изменяться характеристики конструкции планера, несъемной электропро-
водки и т.д. 
Фирма Боинг считала, что при правильном обслуживании и выполнении необходимых 
осмотров срок службы транспортных самолетов ограничивается скорее экономическими, а не 
техническими соображениями. Предполагалось, что конструкции самолетов, спроектированные 
по принципу безопасности разрушения (fail-safe) абсолютно надежны. Но в 1977 году в городе 
Лусака (Замбия) потерпел катастрофу грузовой самолёт Боинг 707-321С, разработанный с без-
опасно разрушаемой конструкцией. В связи с этим был поставлен под сомнение принцип без-
опасного разрушения (fail-safe). Другой причиной широкого внимания к этой катастрофе явился 
большой налет самолёта. 
Перед этой катастрофой Управление гражданской авиации Англии (САА) начало проявлять 
беспокойство в связи со случаями серьёзных усталостных и коррозионных разрушений кон-
струкций, которые обладали свойствами безопасного разрушения. В связи с катастрофой в    
Лусаке вновь встал вопрос о предельном сроке службы самолёта, после которого он подлежит 
списанию, и о мерах обеспечения безопасности старых самолётов. 
Другим событием, способствовавшим обострению проблемы надежности самолётов с 
большим сроком службы, была катастрофа самолёта AVRO-748 в Аргентине в 1976 году, спро-
ектированного также по принципу безопасного разрушения (fail-safe) [10]. Катастрофа в Лусаке 
в 1977 году оказалась в истории развития авиационных конструкций за рубежом таким же этап-
ным событием, каким явились разрушения реактивных самолётов "Комета-1" в 1954 году с той 
лишь разницей, что проблема "детской смертности" реактивных самолётов сменилась "геронто-
логической" проблемой [8]. 
В связи с катастрофами самолётов Боинг 707-200 и AVRO-748 Федеральное авиационное 
агентство США (FAA) включило в 1978 году в Нормы по усталости и безопасному разрушению 
FAR 25.571 принцип допустимости повреждения (damage tolerance) [10]. В новой редакции 
FAR 25.571 требовалось исключить возможность катастрофического разрушения конструкции в 
результате усталостного, коррозионного или случайного повреждения в течение срока службы 
самолёта. 
Сертифицирующие органы США приняли два важных решения: 
 обязательные испытания на усталость и живучесть натурных конструкций планера само-
лёта (при этом фирмы начали проводить также испытания конструкций с налетом); 
 введение в регламент контроля старых самолётов дополнительных мест осмотров на ос-
нове MSG-3, разработанных для широкофюзеляжных самолётов. 
Управления гражданской авиации (FAA) США и Великобритании (САА) выпустили руко-
водящие документы по разработке программ дополнительных осмотров стареющих самолётов. 
Фирма Боинг начала программу исследований с целью получения данных о состоянии кон-
струкции самолётов с большим налетом, в том числе путём специальных исследований, которые 
ранее не проводились [8]. Для обеспечения надежности эксплуатации старых самолётов фирма 
Боинг разработала "Инструкцию по дополнительному осмотру конструкций" [8]. С целью полу-
чения более полного представления о старении самолетов фирма Боинг закупила у авиакомпа-
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ний старые самолеты Боинг-737 и Боинг-747, чтобы провести усталостные испытания по про-
граммам, воспроизводящим все эксплуатационные воздействия на протяжении жизненного 
цикла самолетов [9]. В процессе испытания герметического фюзеляжа самолета Боинг-737, сня-
того с эксплуатации в 1987 году, в нем были обнаружены обширные усталостные повреждения 
(WFD) [11]. 
Специалист Федерального авиационного агентства (FAA) США по исследованиям в обла-
сти механики разрушения Том Свифт писал в 1987 году, что возможная потеря верхней части 
фюзеляжа как следствие редкого случая эффекта "застежки - молнии". Он подчеркивал, что 
трещины могут одновременно существовать во многих местах (WFD) и, объединяясь, вызывать 
катастрофическое разрушение [12]. Именно такое обширное (многоочаговое) повреждение 
верхней части фюзеляжа и привело к катастрофе самолета Боинг-737-200 компании Алоха в 
1988 году. 
По утверждению Авиационного управления безопасных перевозок США (NTSB) авария 
самолета Боинг-737-200 авиакомпании Алоха явилась крушением национальной системы тех-
нического обслуживания самолетов [12]. 
Через две недели после летного происшествия с самолетом Боинг-737-200 состоялся форум 
по проблемам старения самолетов, организованный под эгидой Федерального авиационного 
агентства (FAA) США. Была организована международная промышленная группа для рассмот-
рения вопросов технического обслуживания самолетов. Конгресс США принял специальный 
акт по авиационной безопасности, по которому поручалось FAA разработать долгосрочную ис-
следовательскую программу по проблемам старения самолета. В работе по программе прини-
мали участие NASA, Министерство обороны (DoD) и университеты [9]. 
Было выделено 11 моделей стареющих самолетов [13]: Airbus A-300, British Aerospace BAC 1-11, 
Boeing B707/720, B-727, B-737, B-747, Fokker F-28, Lockheed L-1011, McDonnel Douglas DC-8, 
DC-9/MD-80, DC-10. Для этих стареющих самолетов разработаны новые Нормы и рекоменда-
тельные циркуляры. Программа по стареющим самолетам охватывает следующие вопросы [13]: 
 дополнительные осмотры конструкций; 
 ремонты конструкций; 
 конструктивные модификации; 
 программы по защите от коррозии; 
 программы устранения WFD; 
 ограничение ресурса (LOV). 
С целью всестороннего анализа результатов решения задач ресурса стареющих самолётов за 
рубежом проведен в 90-е годы ряд международных конференций по вопросам ресурса старею-
щих самолётов [1; 2; 4; 5]. 
Катастрофа самолета Боинг-737-200 компании Алоха на Гавайях ускорила изменение Норм 
FAR 25.571. В 1998 году была опубликована поправка 96 к FAR 25.571, подтвержденная Реко-
мендательным циркуляром АС 25.571-1С [10]. Три наиболее важных изменения в этих Нормах:  
 требование включить производственные дефекты в качестве источника повреждений; 
 требование установить пороговые значения начала осмотров; 
 требование наглядного подтверждения достаточным количеством натурных усталостных 
испытаний того, что обширного усталостного повреждения (WFD) [11] не произойдёт в течение 
расчетного ресурса самолёта. 
В 2008 году Федеральное авиационное агентство (FAA) США опубликовало Нормы по 
обеспечению безопасности стареющих самолётов FAR 26. 
В данной статье изложены результаты исследований в ЦАГИ с участием авторов вопросов 
живучести конструкций стареющих самолётов. 
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Анализ отечественных и зарубежных Норм по усталости и живучести (fatigue and damage 
tolerance) конструкций из алюминиевых сплавов 
 
Сравнение отечественных и зарубежных Норм по усталости и живучести гражданских 
транспортных самолетов приведено в [14]. В табл. 1 и 2 представлена эволюция Норм США и 
России по данной проблеме [15]. С 1994 года отечественные Нормы АП 25.571 гармонизирова-
ны с зарубежными Нормами FAR 25.571 (США). В настоящее время эти два вида нормативных 
требований близки, хотя есть и определенные различия. 
 
Таблица 1 
 
Эволюция Норм США FAR 25.571 по усталости и живучести  
конструкций транспортных самолетов 
 
Нормы 
Рекомендательный 
циркуляр 
Дата 
принятия 
Основные принципы 
обеспечения ресурса 
CAR 4b.270  1956 Safe-life либо fail-safe 
FAR 25.571 
Поправка 45 
AC 25.571-1 1978 
Damage tolerance (равноправ-
ность damage tolerance и fail-
safe), safe-life 
FAR 25.571 
Поправка 72 
 1990 
Damage tolerance (удалена 
ссылка на fail-safe), safe-life 
FAR 25.571 
Поправка 96 
AC 25.571-1C 1998 
Fail-safe, damage tolerance, 
WFD, safe-life 
FAR 26.part 26  2008 
Летная годность и безопасность 
стареющих самолетов, damage 
tolerance 
FAR 25.571 AC 25.571-1D 2011 
Safe-life, damage tolerance, 
WFD, LOV, fail-safe 
 
Таблица 2 
 
Эволюция Норм СССР НЛГС и России АП 25.571  
по усталости и живучести конструкций транспортных самолетов 
 
Нормы 
Методы  
обеспечения  
соответствия  
(МОС) 
Дата  
принятия 
Основные принципы  
обеспечения ресурса 
НЛГС-1  1967 Safe-life 
НЛГС-2  1974 Safe-life 
НЛГС-2 
поправка 2 к части 4 
 1976 
Safe-life. Эксплуатационная живу-
честь (damage tolerance и fail-safe) 
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Продолжение табл. 2 
НЛГС-3  1984 
Safe-life. Эксплуатационная живучесть 
(damage tolerance и fail-safe) 
Авиационные правила 
АП 25.571 
 1994 
Safe-life. Эксплуатационная живучесть 
(damage tolerance и fail-safe) 
 МОС 25.571 1996 
Safe-life. Эксплуатационная живучесть 
(damage tolerance и fail-safe), WFD 
АП 25.571  2004 
Safe-life. Эксплуатационная живучесть 
(damage tolerance и fail-safe), WFD 
АП 25.571  2009 
Safe-life. Эксплуатационная живучесть 
(damage tolerance и fail-safe), WFD 
 
Основным принципом обеспечения безопасности гражданских транспортных самолетов в 
АП 25.571 и FAR 25.571 является допустимость повреждения (damage tolerance). 
Damage tolerance – свойство конструкции, которое позволяет конструкции сохранять оста-
точную прочность (рэ) за интервал времени её контроля неразрушающими методами, в течение 
которого конструкция подвергается определенной степени усталостного, коррозионного, слу-
чайного повреждения или повреждения от дискретного источника. В зарубежных Нормах 
FAR 25.571 термин допустимости повреждения (damage tolerance) включает в себя и термин 
безопасности разрушения (fail-safe). В отечественных Нормах АП 25.571 используется термин 
эксплуатационная живучесть, который включает в себя допустимость повреждения и безопас-
ность разрушения.  
Безопасность разрушения (fail-safe) – свойство конструкции, которое позволяет конструк-
ции сохранять остаточную прочность (рэ) в течение короткого периода эксплуатации без ремонта 
после явно обнаруживаемого полного или частичного разрушения главного силового элемента 
(PSE), вызванного различными причинами. 
Главный силовой элемент (PSE) – это элемент, который воспринимает значительную часть 
полётных, наземных нагрузок или нагрузок от избыточного давления, и разрушение которого 
может привести к аварии или катастрофе. Для обеспечения безопасности разрушения (fail-safe) 
в отечественных нормативных документах рекомендуется рассматривать конкретные регламен-
тированные повреждения. Основным из них является двухпролетная трещина в обшивке с раз-
рушенным подкрепляющим центральным элементом [14]. Хотя в зарубежных Нормах нет кри-
терия двухпролетной трещины, ответственные конструкторы больших гражданских транспорт-
ных самолетов Эйрбас и Боинг осознают важность критериев двухпролетной трещины в об-
шивке [10]. Большинство типов самолетов самого нового поколения, например, Боинг-777 и 
Эйрбас-380 способны нести требуемую нагрузку при наличии двухпролетной трещины в обоих 
направлениях (продольном и окружном) [13]. 
Принцип безопасного ресурса (safe-life) применяется, в основном, к шасси в отечественных 
и зарубежных Нормах. 
Safe-life – полёты или полётные часы, в течение которых мала вероятность снижения проч-
ности ниже нормированного расчетного значения (рР) из-за образований усталостных трещин. 
Безопасность эксплуатации конструкций на случай образования обширных усталостных 
повреждений (WFD) авиационные специалисты СССР начали обеспечивать после катастрофы 
самолета Ан-10-А в 1972 году из-за таких повреждений нижней поверхности центроплана, за-
рубежные специалисты – после катастрофы самолета Боинг-737-200 в 1988 году вследствие 
повреждения обшивки герметического фюзеляжа многоочаговыми трещинами (MSD). Кон-
структоры фирмы Антонова совместно с прочнистами ЦАГИ спроектировали в 1980-е годы 
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крыло самолета Ан-124 из условий обеспечения безопасности на случай образования WFD 
(многоочаговых трещин MSD и многоэлементных повреждений MED). Фирма Боинг разработа-
ла в 1990-е годы методологию WFD для создания новых проектируемых самолетов [11]. 
Таким образом, основная особенность обеспечения безопасности старых самолётов России 
состоит в том, что они эксплуатируются сверх проектных ресурсов в соответствии с требовани-
ями современных Норм по принципу эксплуатационной живучести, которая не была заложена в 
конструкции при проектировании, т.е. используется некоторая "стихийная" живучесть, которой 
располагает каждый тип конструкции в той или иной степени [7]. 
Следует отметить, что в старых самолётах России допускается эксплуатация самолетов с 
трещинами. Но за этими трещинами ведется контроль, в ряде случаев ведется засверловка кон-
цов трещин, в некоторых случаях устанавливаются ремонтные накладки. Но такие конструкции 
с трещинами должны удовлетворять нормативным требованиям к живучести (damage tolerance). 
Одним из различий отечественных и зарубежных Норм является наличие Норм FAR 26 по 
старым самолетам и отсутствие аналогичных Норм в АП. 
Так как старые советские самолеты проектировались и сертифицировались по безопасному 
ресурсу (safe-life), то их полномасштабные конструкции испытывались в объеме не менее трёх 
проектных ресурсов. Для уменьшения коэффициентов надёжности на рассеяние усталости было 
испытано по несколько экземпляров каждого типа (3-5 штук) [7; 17]. По результатам таких ис-
пытаний были разработаны регламенты контроля, в которых устанавливались периодичность и 
применяемые методы контроля.  
Старые зарубежные самолеты проектировались, в основном, по принципу безопасного раз-
рушения (fail-safe). В ряде случаев их безопасность разрушения подтверждалась расчетами при 
сертификации. В связи с этим испытания полномасштабного самолета Боинг-747 проводились в 
объеме одного проектного ресурса, а испытания полномасштабного самолета Боинг-737 не про-
водились вообще. Проведены испытания фюзеляжей самолетов Боинг-737 и Боинг-747 с нара-
боткой в эксплуатации. В этих испытаниях был исследован рост многоочаговых трещин (MSD) 
в продольных стыках обшивки фюзеляжей [11]. Испытания вновь спроектированных отече-
ственных и зарубежных самолетов проводятся в объемах трёх проектных ресурсов. 
Важным элементом поддержания лётной годности старых самолетов России является по-
этапное продление ресурса [6; 7]. Поэтапность вызвана трудностями прогноза ресурса на боль-
шой срок эксплуатации, возможными изменениями условий эксплуатации и т.д. Величина ин-
тервала между этапами не оговорена в нормативно-технической документации. В настоящее 
время для старых самолетов России этот интервал принимается разными фирмами 1 год. 
 
Деградация характеристики сопротивления усталости и трещиностойкости конструк-
ций старых самолётов 
 
При обеспечении безопасности эксплуатации стареющих самолётов необходимо учитывать 
возможное изменение характеристик усталости и трещиностойкости конструкций в процессе 
длительной эксплуатации. 
В литературе имеется ряд публикаций по экспериментальному исследованию деградации 
(ухудшению) усталости и трещиностойкости обшивочных материалов из алюминиевых сплавов 
после длительной эксплуатации самолётов, в которых содержатся противоречивые выводы [18]. 
Одни авторы делают выводы, что есть деградация свойств материалов обшивки, другие отри-
цают её. Противоречивый характер таких выводов обусловлен сложностью проведения кор-
ректного эксперимента по определению деградации. 
Как показал анализ результатов различных исследований, экспериментальное решение дан-
ной проблемы необходимо проводить двумя различными методами. Для определения изменения 
характеристик усталости целесообразно испытывать полномасштабные новые конструкции и 
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конструкции после длительной эксплуатации. Обусловлено это тем, что усталость конструкции 
определяется локальными напряжениями в соединениях элементов конструкции. 
Воспроизвести это локальное напряжение с учетом влияния технологии сборки конструк-
ции практически невозможно на простом образце, вырезанном из обшивки, а изменение харак-
теристик трещиностойкости целесообразно проводить на широких образцах, вырезанных из 
новых листов со склада и из обшивки самолётов, находившихся в эксплуатации. Результаты та-
ких исследований представлены в данной 
работе. 
На рис. 2 представлено уменьшение со-
противления усталости за счет деградации 
конструкций планера различных типов ста-
реющих самолётов России [5]. Здесь: Nо  – 
долговечность новой конструкции; Noper –  
наработка в эксплуатации; ΔN – наработка 
конструкции в лаборатории, снятой с экс-
плуатации после наработки Noper . Как следу-
ет из рис. 2, сопротивление усталости кон-
струкции уменьшается за счет деградации 
примерно на 50%. 
На рис. 3 представлено уменьшение 
трещиностойкости обшивки конструкций 
этих самолётов [5]. Трещиностойкость опре-
делялась на широких образцах.  
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
Рис. 3. Деградация трещиностойкости алюминиевых сплавов  
с повышенным содержанием кремния и железа 
 
Как следует из рис. 3, за счет деградации проявляется уменьшение статической трещи-
ностойкости YÑÊ  = Кс
арр
 примерно на 30% и увеличение скорости роста трещины da/dN до 
трёх раз. Следует отметить, что представленные на рис. 3 алюминиевые сплавы Д16АТ и 
В95Т1, примененные в стареющих самолетах России, имеют повышенное процентное со-
держание примесей кремния (Si) и железа (Fe) до 0,4% [19]. В современных усовершенство-
 
Рис. 2. Уменьшение сопротивления усталости за 
счет деградации конструкций длительно эксплуа-
тируемых транспортных самолетов России 
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ванных алюминиевых сплавах 1163Т и В95очТ2 процентное содержание этих примесей   
менее 0,1% [18]. 
В новых усовершенствованных алюминиевых сплавах достигнуто значительное повы-
шение статической и циклической трещиностойкости за счет уменьшения примесей кремния 
и железа, а также за счёт улучшения технологии производства материалов (рис. 4) [18]. 
Эффект ухудшения трещиностойкости обшивки конструкций старых самолетов под-
тверждён также методом применения термообработки (отжига) при сравнении скоростей 
роста усталостных трещин в листах обшивки до эксплуатации и после эксплуатации [19]. 
  
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
Рис. 4. Трещиностойкость усовершенствованных алюминиевых сплавов  
с пониженным содержанием кремния и железа 
 
При длительной эксплуатации самолётов в ряде случаев наблюдается увеличение преде-
лов текучести материала обшивки σ0,2. В большинстве случаев значения предела прочности 
σв, предела текучести σ0,2 и относительного удлинения при разрыве стандартных образцов δ 
находятся в пределах значений, задаваемых техническими условиями на соответствующий 
полуфабрикат алюминиевого сплава [19]. 
 
Обширные (WFD) и многоочаговые (MSD) повреждения конструкций самолётов 
 
В отечественных МОС АП 25.571 и зарубежных АС 25.571-С даны следующие опреде-
ления WFD и MSD [16]. Обширные усталостные повреждения (Widespread Fatigue Damage – 
WFD) характеризуются наличием в одной или нескольких смежных деталях многих трещин 
таких размеров и с такой плотностью расположения, что конструкция не может отвечать 
требованиям допустимости повреждения (damage tolerance), т.е. сохранять требуемую оста-
точную прочность после частичного разрушения. Многоочаговые повреждения (Multiple Site 
Damage – MSD) – частный случай обширного усталостного повреждения, характеризую-
щийся одновременным наличием в одном и том же элементе конструкции таких усталост-
ных трещин, которые в случае объединения с участием (или без него) другого повреждения 
приведут к потере остаточной прочности. 
В авиапромышленности СССР решение проблемы WFD началось после катастрофы пас-
сажирского самолёта Ан-10А в 1972 году. В ЦАГИ был разработан метод расчета остаточной 
прочности конструкций, повреждённых WFD [20]. 
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На рис. 5 представлена схема расчета оста-
точной прочности конструкции, состоящей из 
четырех последовательно разрушающихся эле-
ментов с отношением площадей в поперечных 
сечениях F1:F2:F3:F4=1:5:1:3 [20]. В данной схеме 
расчета остаточная прочность составной кон-
струкции изменяется ступенчато в зависимости 
от относительной площади повреждения, в отли-
чие от общепринятого монотонного изменения. 
В соответствии с представленной на рис. 5 
схемой были проведены расчеты остаточной 
прочности двух крыльев самолётов Ан-10А, в 
которых образовались в процессе длительной 
эксплуатации обширные усталостные поврежде-
ния. С этими повреждениями крылья были испы-
таны на остаточную прочность в лаборатории. 
  
 
Рис. 5. Остаточная прочность составных 
конструкций, поврежденных обширными 
усталостными трещинами (WFD) 
На рис. 6 показаны усталостные поврежде-
ния стрингеров, лонжеронов и обшивки в испы-
танных крыльях. 
  
Рис. 6. Обширные усталостные повреждения 
(WFD) центроплана крыла самолета Ан-10А 
 
На рис. 7 представлено сравнение рас-
четных и экспериментальных значений оста-
точной прочности крыльев [20]. Получено 
хорошее совпадение расчетов с эксперимен-
тами. 
 
 
Рис. 7. Сравнение расчетных и эксперимен-
тальных значений остаточной прочности кры-
ла самолетов Ан-10А с обширными усталост-
ными повреждениями (WFD) 
Отечественный опыт показал [4; 5], что в 
условиях эксплуатации и при испытании 
натурных конструкций самолётов обширные 
усталостные повреждения возникают в кон-
струкциях крыла. Многоочаговые поврежде-
ния (MSD) возникают в конструкциях герме-
тических фюзеляжей в продольных стыках 
обшивки. Характеристики разрушения мно-
гих типов самолётов СССР, повреждённых 
обширными и многоочаговыми усталостны-
ми трещинами, представлены в [4].  
В СССР и России исследования вопросов 
WFD и MSD проводились, в основном, на 
основе результатов испытаний натурных 
конструкций самолётов. 
В ЦАГИ совместно с Эйрбас были про-
ведены также расчетно-экспериментальные 
исследования характеристик живучести 
(damage tolerance) широких образцов про-
дольных стыков внахлёст обшивки фюзеля-
жей [21]. 
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Соединение листов обшивки осу-
ществлялось по принятой производствен-
ной технологии при серийной сборке фю-
зеляжей двумя рядами заклепок (рис. 8). 
Образцы из сплава 2024-Т3 испыты-
вались растягивающими нагрузками с 
максимальным напряжением σmax = 120 МПа, 
коэффициентом асимметрии R=0,1, часто-
той нагружения 1 Гц. 
В экспериментах получены следую-
щие основные результаты. Длительность 
роста многочаговых трещин составляет 
примерно 35% от суммарной долговечности образцов до разрушения. Разрушающие напряжения 
нетто составляют (0,47-0,54) от предела текучести σ0,2. 
 
Коррозия стареющих самолётов 
 
Проблемы обеспечения безопасности эксплуатации конструкций с коррозионными поврежде-
ниями решаются на основе опыта эксплуатации. Остаточная прочность конструкций с коррозион-
ными повреждениями определяется расчетом, в котором коррозионные повреждения заменяются 
эквивалентной усталостной трещиной. На случай коррозионных повреждений рекомендуется обес-
печивать нормируемую остаточную прочность конструкций с регламентированными повреждения-
ми в тех зонах, где вероятна коррозия. 
Следует отметить, что основными экономическими затратами для поддержания лётной годно-
сти конструкций стареющих самолетов являются затраты на устранение коррозионных поврежде-
ний. Это подтверждается статистическими данными о распределении видов дефектов в конструк-
циях стареющих самолётов, представленных в работе [22], (табл. 3, 4). На фюзеляже доля коррози-
онных повреждений в зависимости от типа воздушного судна (ВС) составляет 35,5-92,3%. 
Наибольшее число коррозионных поражений зафиксировано в подпольном пространстве фюзеля-
жей. Доля коррозионных повреждений элементов конструкции крыла составляет 0,9-51,2% от об-
щего количества дефектов. 
Таблица 3 
Распределение видов дефектов на элементах конструкции фюзеляжа ВС 
Тип ВС 
Вид дефекта 
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распределение дефектов, % 
Ан-24 54,3 7,6 0,5 17,8 — 19,8 
Ан-12 55,1 33,5 — 11,0 — 0,4 
Ан-74 53 24 23 — — — 
Ил-18 92,3 1,0 — 4,7 2,0 – 
Ил-62, Ил-62М 35,5 22,5 — 6,5 13,0 — 
Ил-86 52,7 5,4 — 7,2 5,4 30,0 
Ту-134 71,5 1,3 2,8 10,3 9,7 4,4 
 
 
 
Рис. 8. Разрушение плоской панели при растяжении 
продольного стыка внахлест обшивки  
фюзеляжа, поврежденной многоочаговыми  
трещинами (MSD) 
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Таблица 4 
Распределение видов дефектов на элементах конструкции крыла ВС 
 Вид дефекта 
Тип ВС 
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 распределение дефектов, %  
Ан-24 10,7 12,5 7,1 — — 69,8 
Ан-12 32,4 59,1 — 6,5 — 9,2 
Ан-74 36 9 26 — — 29,0 
Ил-18 0,9 7,2 0,46 87,8 0,46 — 
Ил-62, Ил-62М 44,1 14,7 — 5,9 5,9 29,4 
Ту-134 51,2 7,2 4,5 7,8 17,3 12,0 
 
Заключение 
 
1. Проведены сравнение и анализ отечественных Норм АП 25.571 и зарубежных Норм 
FAR 25.571 по усталости и допустимости повреждения конструкций транспортных самолётов. 
2. Показана эффективность разработанной в ЦАГИ методики расчета остаточной прочности 
конструкций, повреждённых обширными (WFD) и многочаговыми (MSD) усталостными трещи-
нами. 
3. Проявление деградации усталости и трещиностойкости конструкций длительно эксплуати-
руемых самолётов подтверждено результатами испытаний на усталость натурных конструкций са-
молётов и результатами экспериментального определения трещиностойкости образцов обшивки 
соответственно. 
4. Актуальность обеспечения безопасности эксплуатации конструкции с коррозионными по-
вреждениями обоснована статистическими данными о коррозии стареющих самолётов России. 
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AGING AIRCRAFT STRUCTURES LIFE TIME 
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Analysis of US and Russia Regulations on fatigue and damage tolerance of transport aircraft structures is given. The meth-
ods to provide the safe operation of aging aircraft in Russia are presented for cases of multiple site damages, corrosion and mate-
rial properties degradation. 
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